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高超声速飞行器以马赫数 10 以上在大气层内飞行时, 激波剧烈压缩空气形成等离子体, 其中

带电粒子间的库仑屏蔽效应会导致电离能下降. 该微观物理机制对宏观流场温度、压强等状态参

量及等离子体振荡频率等电磁特性的影响, 仍需深入研究. 本文基于原子能级结构, 在温度为 0.8-5

eV、密度为 0.1-20 倍海平面大气密度条件下, 计算了考虑库仑屏蔽效应的耦合参数, 分析了电离

能下降对高超声速飞行器驻点区域的影响. 结果表明, 电离能下降会显著改变离子丰度, 进而影响

激波后的空气热力学状态. 在此基础上, 电离能下降通过直接影响正反应 Arrhenius 方程中的活化

能, 并借助 Saha 方程耦合逆反应速率常数, 被引入化学非平衡的计算流体力学仿真中. 以 RAM

C-II外形的仿真为例,在50 km高、32Ma飞行速度条件下,电离能下降使激波位置更贴近壁面、激

波后温度降低、流场电子密度升高, 但对压强及阻力的影响较小. 本文阐明了库仑屏蔽效应通过改

变离子丰度进而影响流场热力学与电磁特性的微观物理机制, 为高超声速等离子体鞘套的精细化

建模提供了理论依据.
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1 引 言

高超声速飞行器再入过程中, 激波压缩空气可使其达到数千至数万开尔文的高温 [1], 形成复杂的空气

等离子体. 在该条件下, 流场状态参量发生显著改变, 直接影响飞行器的气动特性; 等离子体引发的电磁屏
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 蔽效应会导致通信 “黑障”, 对飞行控制与数据传输构成严峻挑战 [2]. 目前, 高超声速流场研究大多建立在

传统空气动力学理论框架下, 难以准确刻画高温引起的辐射输运、非平衡及电离能下降等微观物理过程 [3].

因此, 构建能够准确反映高温空气物理化学性质的理论模型, 已成为高超声速计算模拟中最为关键且最具

挑战性的难题 [4].

高超声速条件下的真实气体效应主要来自于热化学非平衡现象、空气组分复杂性及粒子间相互作用.

针对非平衡现象, 当前主要有两类处理方法. 其一为多温度模型 [5], 通过引入多个温度参数描述不同内能模

式的激发, 并采用由各内能模式温度经验构成的 “速率控制温度” 来表征热非平衡对化学反应的影响. 该类

模型虽计算效率较高, 但准确性有限, 因其经验假设难以适用于广泛的非平衡场景. 其二为态-态模型 [6,7],

将能级之间的跃迁视为化学反应, 直接求解能级跃迁速率方程. 尽管态-态模型能够合理地描述复杂的反应

系统, 但其庞大的反应网络和众多的组分使得当前难以将其应用于复杂几何形状和多维计算流体力学仿

真. 此外, 直接模拟蒙特卡洛方法 [8](direct simulation monte carlo,DSMC) 和直接分子模拟方法 [9](direct

molecular simulation,DMS) 也可高保真地模拟稀薄条件下空气分子的碰撞电离过程. 在高温空气组分建模

方面,Surzhikov [10] 等人对比了 7 组分模型、9 组分模型和 11 组分模型的计算结果, 发现在不同条件下各

模型计算结果与实验结果的吻合程度存在差异. 这是因为这些模型中的速率系数源自实验数据, 而部分反

应速率是经验估计得到的.

真实气体效应会显著影响高温空气的热力学、输运和电磁性质. 在热力学性质方面, 陈其峰等人 [11–13]

计算了 2000 ∼ 30000 K 温度范围内无 Ar 空气的离解电离状态与热力学性质, 并建立了相应的理论模型.

杨文斌等人 [14] 则通过相干反斯托克斯拉曼散射光谱,开发了面向非平衡等离子体的振动温度测量算法.在

输运性质方面,Capitelli [15] 计算了在局域热平衡条件下的输运系数并制成表格,Bruno [16] 研究了高温电离

空气在电磁场中的输运行为, 王海兴等人 [17] 开展了 N2-O2 空气 12 组元双温度输运性质研究. 在电磁性质

方面, 王宇轩等人 [18] 发现超声速等离子体流场中烧蚀颗粒会加重电磁波传播过程的能量损失.

值得指出的是, 等离子体中带电粒子的库仑相互作用会导致电离能下降 [19](ionization potential de-

pression, IPD), 该现象已在实验研究中被广泛观测 [20,21]. 目前, 处理电离能下降的理论模型主要有适用弱

耦合等离子体的 Debye-Hückel(DH)模型、适用于强耦合的 Ion-Sphere(IS)模型、平滑衔接两者的 Stewart-

Pyatt(SP) 模型, 以及在 DH 模型基础上考虑离子微场扰动的 Ecker-Kröll(EK) 模型. 近年来, 本课题组通

过构造两体势的方法描述屏蔽作用下离子间的相互作用, 取得了良好的效果 [22]; 并在双温模型中描述了热

稠密等离子体环境中的电离能下降 [23]. 在目前常规高超声速飞行器的典型飞行弹道与大气环境参数下, 等
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 离子体电离能下降带来的影响并不显著, 因此现有计算流体力学 (computational fluid dynamics,CFD) 仿

真通常将其忽略. 然而, 针对未来向着更低高度、更高马赫数拓展的极端飞行工况, 电离能下降对高超声速

流场特性及气动热环境的影响规律与作用机制尚不明确, 目前也缺乏在飞行仿真中有效耦合该效应的成熟

方法.

为此, 本文从等离子体库仑相互作用导致的电离能下降出发, 系统研究处于局域热平衡状态的高温空

气物理性质. 通过计算关心温度密度区间的耦合系数, 明确不同电离能下降模型的适用范围, 为相关数值模

拟提供模型选择依据. 进一步, 通过计算飞行器驻点区域的离子丰度, 探究了电离能下降对流场宏观性质的

影响机理. 最后, 将电离能下降模型与 Arrhenius 方程结合, 将理论框架拓展至化学非平衡态, 实现与 CFD

仿真工具的耦合, 为高超声速飞行的高精度模拟提供物理上更为可靠的方案.

2 理论方法

研究高超声速流场中电离能下降带来的影响, 有三个关键步骤: 一是选择合适的电离能下降模型, 二是

研究电离能下降对激波后空气状态随速度变化的影响,三是将电离能下降模型嵌入 CFD中.下面将介绍这

三个关键步骤的理论方法.

2.1 等离子体环境中的电离能下降模型的选择

在真实等离子体环境中, 带电粒子间的库仑相互作用会引起附加自由能. 这使得束缚态的电子电离到

自由态的能量减少, 这就是电离能下降. 在此条件下求解 Saha 方程 [24] 需要电离能下降数据:

Ni

Ni−1

=
ui

ui−1

e−(ξ+
Ii−∆Ii

kT ), (1)

ui = gi0 + gi1e
−wi1

kT + gi2e
−wi2

kT + · · · , (2)

式 (1) 中的 Ii 是孤立离子的电离能,∆Ii 则是电离能下降参数. 由于强耦合情况通常发生在稠密等离子体

中, 高超声速流场难以达到 IS 模型适用的稠密条件; 又 EK 模型虽然与 SP 模型同适用于中等耦合强度,

但适用区间较窄, 所以本工作在高超声速流场中分析 DH 模型和 SP 模型.

在热动平衡状态的电离气体中, 每一个离子既在它周围产生一个场, 又在其他离子所产生的势场中运

动. 计算带电粒子气体的库仑相互作用能, 必须以确定势场为基础.DH 模型 [25] 中, 弱耦合近似的条件下离

3



 子势能远小于热动能, 可推导出周围带电粒子对所带电荷为 zi 的离子产生的电势为:

ϕ =
zie

D
, (3)

1

D2
=

4πe2

kT

∑
j

nj0z
2
j , (4)

其中, 德拜长度 D 是势场的特征尺度, 表征了屏蔽云的有效半径. 基于此电势解, 可以计算等离子体的库仑

相互作用能 Ees 和相应的自由能 Fes. 由该自由能可导出电离能下降的表达式为:

∆IDH
i =

zie
2

D
. (5)

SP 模型 [26] 在电势求解上结合 DH 模型和 IS 模型, 在两种模型之间建立起一个平滑的物理衔接. 它

通过引入一个过渡点, 并要求势函数及其导数在该点连续, 从而导出一个适用于中等耦合强度的电离能下

降表达式:

∆ISP
i =

[
3 (z∗ + 1) zie

2

DkT
+ 1
]2/3

− 1

2 (z∗ + 1)
kT, (6)

z∗ 为平均电离度.Djaoui [27] 把 SP 模型推广到了等离子体混合物, 混合物中 SP 模型写为:

∆ISP
j,i =

3zj,ie
2

2Rj

{[
1 + (

D

Rj

)3
]2/3

− (
D

Rj

)2

}
, (7)

∆ISP
j,i 为 j 元素 i 价离子的电离能下降,zj,i 为 j 元素 i 价离子的有效电荷数,Rj 为 j 元素的平均离子半径:

Rj =

(
3

4πNAρ

)1/3 Z
1/3
j ⟨A⟩1/3

⟨Z⟩1/3
, (8)

其中 A,Z 是原子量和核电荷数,⟨⟩ 是对不同的元素做平均,Zj 为 j 元素的核电荷数. 混合物的 Debye 长度

为:
1

D2
=

4πe2ne

kT

(
1 +

⟨(z∗)2⟩
⟨z∗⟩

)
. (9)

DH 模型和 SP 模型是不同耦合程度下电势的近似解 [26], 而耦合程度可以用离子之间的相互作用能与

热运动能之间的比值来表示, 即耦合参数 Γ:

Γ =
⟨z∗⟩2e2

awkBTi

, (10)

其中 aw 是离子间的平均间距 (Wigner-Seitz 半径). 文献 [26] 指出, 耦合程度决定了哪一种电离能下降模

型能更合理地描述带电粒子周围的电场分布: 当耦合参数 Γ ≪ 1 时,DH 模型适用; 当 Γ ≫ 1 时,IS 模型适

用; 而当 Γ ∼ 1 时,SP 模型更为合理. 本文在关心的温度密度区间, 计算了不同的电离能下降模型的耦合程

度, 并以 Γ ≤ 1
10
时选择 DH 模型、Γ ≥ 1

10
时选择 SP 模型为模型选择判据, 选择最为合适的模型进行后续

热物性参数计算的研究.
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 2.2 激波后空气状态的计算

激波后空气的热力学状态是飞行器设计的关键参数. 在激波后飞行器驻点处, 空气可视为处于局域热

力学平衡状态, 其温度与密度取决于来流速度及环境空气的初始状态. 通过联立求解质量守恒、动量守恒

方程及 Hugoniot 能量关系, 可将激波后的空气状态与来流条件定量关联 [28]:

EH − Ee =
1

2
(PH + Pe)(Ve − VH), (11)

Up = [(PH − Pe)(Ve − VH)]
1/2

, (12)

式中 e 和 H 分别代表环境和激波后的状态,Up 是飞行器速度,V 是比容, 有 ρH

ρe
= Ve

VH
. 以上两式, 结合反应

前后的物态方程与化学平衡方程, 构成了一个封闭的方程组, 即考虑电离能下降的高超声速飞行器驻点冲

击波方程组.

2.3 CFD 仿真中实现电离能下降的方法

在 CFD 仿真中, 解离与电离都被视为化学反应, 由化学反应速率控制方程决定 [10]. 假设反应为:

aA+ bB
kf⇌
kr

cC + dD, (13)

其中 kf 和 kr 分别表示正、逆反应速率常数,A、B 为反应物,C、D 为生成物,a、b、c、d 分别为其对应的

化学计量系数. CFD 求解器自带的反应速率控制方程通常为阿伦尼乌斯公式 (Arrhenius equation), 以正

反应为例:

kf = AfT
nf exp

(
−Ef

kT

)
, (14)

其中 Af、nf 和 Ef 分别是正反应的指前因子 (pre-exponential factor)、温度指数和活化能. 反应达到平衡

时, 正逆反应速率相等, 正、逆反应速率常数可以通过化学平衡常数连接起来:

Keq =
kf
kr

=
AaBb

CcDd
, (15)

其中化学平衡常数 Keq 可由 Saha 方程得到.

程序实现上, 在 CFD 的每次迭代过程中, 先计算每个网格条件下的电离能下降, 将其与正向反应速率

常数相结合:

kf = AfT
nf exp

(
−Ef −∆I

kT

)
, (16)
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 再通过 Saha 方程计算得到的化学平衡常数去求解逆反应速率常数, 最后再根据计算得到的正、逆反应速

率常数, 可获得电离反应的总反应速率. 至此, 完成了从化学平衡态到化学非平衡态的模型拓展, 实现了在

CFD 计算中考虑 IPD 效应对高超声速流场电离过程影响. 此外, 等离子体库仑相互作用也会直接影响压

强. 在每次流场迭代计算后遍历所有网格单元, 在原压强的基础上减去由相互作用引起的压强差, 即可在流

场计算中体现该效应.

3 结果与讨论

3.1 电离能下降模型的选择

本文主要关心的温度密度区间为未来高超声速飞行器驻点可能达到的温度密度情况: 温度在 0.8-5 eV,

密度在 0.1ρ0 − 20ρ0, 其中 ρ0 为海平面大气密度1.225 kgm−3, 本文通过计算此温度密度区间的耦合参数来

研究电离能下降情况. 在求解 Saha 方程的迭代过程中, 依据前文约定的模型选择判据自洽地选择电离能下

降模型, 最终耦合参数计算结果如图1所示.
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0.4
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Γ

图 1 耦合参数热力图

Fig. 1. Coupling parameter heat map.
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 图1中, 红色虚线为 Γ = 0.1 的等值线, 低于等值线的左边部分可以认为是 DH 模型的适用区间, 高于

等值线的右边部分则认为是 SP 模型的适用区间. 一般情况下认为温度越高离子耦合程度越低, 越适用 DH

模型,只适用于稀薄弱耦合的等离子体而不适用于接近和达到固体密度的等离子体 [29].本文与其结论一致,

这是因为在本文研究条件下, 随着温度升高, 库仑相互作用势能增长的速率超过热动能增长速率, 耦合程度

反而提高. 后文的计算都依据本节给出的界限混合使用 DH 模型和 SP 模型.

再具体看该温度密度区间中电离能下降的情况. 图2给出了在 1、3 和 5 倍海平面大气密度条件下 N、

O元素前三阶电离能随温度的变化.图中蓝色圆点线为 ρ=ρ0 的数据,橙色方点线为 ρ=3ρ0 的数据,绿色三

角点线为 ρ=5ρ0 的数据, 红色五角星线为孤立状态下的电离能. 由图2可见各种粒子的电离能均有不同程

度的下降, 且温度越高、密度越大, 电离能下降的越明显. 即使在海平面大气密度下, 当温度达到1 eV 时 N

原子和 O 原子的电离能下降也不可忽视, 这说明在计算高超声速流场时考虑电离能下降是非常有必要的.
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图 2 不同密度条件下电离能随温度的变化 (a) N; (b) N+; (c) N2+; (d) O; (e) O+; (f) O2+

Fig. 2. Ionization potential versus temperature at different densities: (a) N; (b) N+; (c) N2+; (d) O; (e)

O+; (f) O2+.
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 3.2 电离能下降对激波后空气离子丰度的影响

本文采用逆向迭代方法求解激波后等离子体热力学状态. 首先由于本文面向高超声速飞行器, 可假设

激波后流场温度满足分子完全解离与原子部分电离的条件,基于此建立高温空气等离子体在宽温度-密度范

围内的物态方程数据库. 给定来流环境条件 (静止空气的初始密度 ρen 和压强 Pen) 和飞行器速度 Up, 依据

质量、动量守恒和 Hugoniot 关系, 反演得到与来流匹配的激波后温度与密度. 最后, 在预计算据库中筛选

满足该温度与密度组合及守恒关系的热力学状态量, 从而获得驻点处等离子体的完整参数. 该方法避免了

直接求解强耦合的隐式物态方程与化学平衡方程组, 降低了计算难度.

选取文献 [28] 中计算的环境密度 ρen 为0.1 kgm−3 的飞行速度与激波后温度的数据, 与本方法计算数

据相对比, 结果为图3. 图3中红色圆点为文献计算结果, 蓝线为本文逆向计算结果, 由图可见, 本方法计算结

果与文献结果趋势一致, 证明本方法计算的正确性.

5 10 15
V/(km·s 1)

0.5

1.0

1.5

2.0

2.5

T/
eV

en = 0.1 kg m 3

Pen = 6256 Pa

This work

Yang et al. [28]

图 3 ρe = 0.1 kgm−3 时驻点温度随速度的变化

Fig. 3. Residence temperature varies with the change of speed(ρe = 0.1 kgm−3).

在空气密度更加稠密的高度, 电离能下降带来的影响更为显著. 在海拔 6670m 处, 环境空气密度 ρen
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 为 0.5ρ0, 压强 Pen 为 43024Pa. 分别计算考虑电离能下降与不考虑电离能下降时, 海拔 6670m 处的驻点空

气等离子体离子丰度随飞行速度变化的数据, 计算结果如图4. 图4中, 圆点为 N 原子, 方点为 N+ 离子, 三

角点为 O 原子, 菱形点为 O+ 离子, 实线为不考虑电离能下降的计算结果, 虚线为考虑电离能下降的计算

结果. 由图4可见, 电离能下降促进了电离过程, 明显改变了驻点空气等离子体的离子价态分布, 进而影响了

能量沉积方式, 改变激波后空气的热力学状态.
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O (IPD)

O+ (No IPD)
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图 4 驻点处离子丰度随速度的变化情况 (高度为 6670m)

Fig. 4. Ion fraction at the stagnation point versus velocity (altitude: 6670m)

3.3 电离能下降对高超声速流场仿真结果的影响

前文的对高温空气状态参量的描述, 是在化学平衡的条件下的. 但在实际飞行中, 只有驻点处是接近化

学平衡的条件, 其他位置的状态是以速率方程描述的化学非平衡态, 所以还需要在速率方程中考虑电离能

下降. 本节以 RAM C-II [30] 球头圆锥外形为例, 将电离能下降与高超声速飞行仿真相结合, 将真实气体效

应从平衡态的研究拓展到非平衡态. 这是从理论层面的讨论, 过渡到工程实践上的跨步. 本文在流体仿真中
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 使用的电离能下降模型为前文提出分区间混合使用 DH 模型和 SP 模型.

为更加直观地研究电离能下降对宏观流场带来的影响, 在流场中分别取驻点线 line1、壁面线 line2 的

数据和飞行器壁面上四处垂线 r1、r2、r3、r4 的数据进行分析. 各线的具体位置以及飞行器外形剖面如

图5所示.

x

y

9°

129.5cm

15.25cm

106.04cm

70.05cm

23.16cm
4.74cm

r1
r2

r3
r4

line1
line2

图 5 流场数据提取位置

Fig. 5. Flow field data extraction position.

首先验证本文仿真设置以及网格的正确性. 本文采用密度基求解, 远场边界使用压力远场条件. 湍流模

型为考虑可压缩修正的 SST k-omega 模型. 压力-速度耦合采用耦合隐式算法, 对流通量采用 AUSM 格式

进行离散. 连续性及动量方程、湍动能方程采用一阶迎风格式, 比耗散率方程采用二阶迎风格式. 在设置与

文献 [31] 相同的条件下 (海拔高度为61 km, 飞行速度为 23.9 Ma, 采用 gupta11 组分空气反应模型的前 7

个反应, 使用双温度模型), 对比驻点线的平动-转动温度 T 和振动-电子温度 Tv, 对比结果如图6. 圆点实线

为本文仿真结果, 方点虚线为文献数据, 灰色虚线为平动-转动温度峰值位置. 横坐标 x/R% 中 x 为数据点

在流场数据提取位置中的横坐标,R 为该球头圆锥的头部半径,R = 12.5 cm. 由图可见, 本文设置模型计算

的 T 的峰值位置与文献基本一致, 驻点附近的平动-转动温度 T 和振动-电子温度 Tv 符合的也非常好, 可

认为本文仿真设置与网格基本正确.
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图 6 驻点线上的平动-转动温度和振动-电子温度随位置的变化

Fig. 6. Distributions of translational-rotational and vibrational-electronic temperatures on the stagnation

line.

再入过程流场区域可分为热化学平衡区域、热平衡化学非平衡区域和热化学非平衡区域 [32], 热力学

非平衡主要存在于高度70 km 以上的空气稀薄区域. 文献 [33] 表明, 在70 km 高度以下, 单温模型计算得到

的 RAM C-II 飞行器流场驻点线等离子体密度略高于双温模型, 但两者差异较小且峰值接近; 对称面等离

子体峰值密度的差异也极小, 可忽略不计. 本文研究电离能下降对高超声速流场的影响, 该效应主要发生在

空气稠密区域, 因此本文在 CFD 仿真中采用单温模型. 后续研究将把双温度模型纳入当前框架, 以系统量

化热力学非平衡效应带来的偏差. 设置环境条件为海拔50 km 处的平均环境条件 [34]: 温度为270K、压强

为0.75mmHg(约100Pa). 设置飞行速度为 32 Ma, 攻角为0◦, 迭代计算直至所有残差均小于 10−3. 由于此

条件下流场最高温度约1 eV, 在 Saha 方程中计算原子和各阶离子的配分函数时考虑10 eV 以下的激发态可

兼顾计算速度与真实性.

观察流场中温度与德拜长度的分布, 计算结果如图 7所示. 图中 (a) 和 (b) 分别为流场温度云图和驻
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 点处温度云图, 其中上半部分为考虑电离能下降的计算结果, 下半部分为不考虑电离能下降的结果. 图 7(c)

为德拜长度倒数的平方 D−2 的分布云图, 由式4可知该物理量表征了库伦屏蔽效应的强弱. 对比图 7(a)、

(b) 与 (c) 可见, 激波后温度显著下降的区域与 D−2 较大的区域高度重合. 这表明在该区域内库伦屏蔽效

应较强、电离能下降显著, 从而促进了电离过程导致温度降低. 这一结果说明库伦屏蔽效应已被成功引入

CFD 仿真, 并正确影响了流场的演化.

T/K T/K D -2/m-2

图 7 RAMC-II 流场中温度与德拜长度 (a) 流场温度; (b) 驻点处流场温度; (c) 德拜长度倒数的平方

Fig. 7. Temperature and Debye length in the RAMC-II flow field: (a) Flow field temperature; (b) Flow

field temperature at the stagnation point; (c) Square of the reciprocal of the Debye length at the stagnation

point.

对比驻点线 line1 上的流场压强、密度、温度、电子浓度数据, 计算结果为图8. 图8中 (a)、(b)、(c)、

(d) 分别为压强、密度、温度、电子浓度, 圆点线为不考虑电离能下降仿真结果, 方点线为考虑电离能下降

仿真结果.

对比图8中 x 轴数据, 观察到考虑电离能下降后激波位置更贴近飞行器壁面. 从 y 轴数据来看,(a) 中压

强峰值基本不变, 但峰值位置后延.(b) 中密度峰值显著提高, 表明电离能下降对驻点空气密度影响明显. 气

体的压缩极限为:γ+1
γ−1

, 其中 γ 为气体的比热比. 电离能下降促进了吸热过程导致比热比下降, 从而使激波后

密度增加.(c) 中激波位置温度峰值不变, 因为此时解离与电离尚未大量进行, 比热容未发生变化. 但激波后

驻点温度下降, 这是由于电离能下降促进了电离过程的进行, 大量能量被消耗于电离过程. 激波后温度下降
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 的同时密度增加, 共同维持了 (a) 中的压强峰值.(d) 中电子密度较未考虑电离能下降时显著升高, 这源于

两方面因素的共同作用: 一是激波后空气密度上升使电子数密度增加, 二是电离能下降直接促进了电离反

应, 二者综合导致驻点后电子密度剧烈上升.
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图 8 驻点线上压强、密度、温度、电子浓度随位置变化情况 (a) 压强; (b) 密度; (c) 温度; (d) 电子浓度

Fig. 8. Spatial variations of pressure, density, temperature, and electron concentration along the stagnation

line: (a) Pressure; (b) Density; (c) Temperature; (d) Electron concentration.

虽然驻点区域是发生电离反应的主要区域, 但是随着流动与扩散, 周围也有一层不可忽视的等离子体
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 包裹, 其中电子浓度决定了空气等离子体的振荡频率 [35]. 飞行器与地面通讯的无线电为固定频率 ω. 而等

离子体振荡频率为: ωp =
√

nee2

ϵ0me
. 当等离子体振荡频率 ωp 达到通讯频率 ω , 等离子体中的电子能够集体

响应电磁波的振荡, 从而反射或衰减电磁波. 此时, 电磁波无法在等离子体中传播, 表现为屏蔽效应, 也就是

发生了通讯 “黑障”.

使用 r1、r2、r3、r4 这些垂线上的的电子密度峰值计算等离子体振荡频率可以直观理解电离能下降

对通讯黑障计算的影响, 计算结果为图9. 图9中 (a) 为电子数密度峰值,(b) 为等离子体振荡频率, 圆点线为

不考虑电离能下降仿真结果, 方点线为考虑电离能下降仿真结果. 由图9可见, 若飞行器仿真不考虑考虑电

离能下降, 也就意味着等离子体套鞘的电子浓度范围降低, 从而导致等离子体振荡频率降低. 飞行器发生通

讯 “黑障” 的高度计算值就会比真实值低, 或者发生通讯 “黑障” 的速度计算值比真实值大.
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图 9 飞行器不同位置处的电子数密度峰值和等离子体振荡频率峰值 (a)电子数密度峰值; (b)等离子体振

荡频率

Fig. 9. Peak values of electronic density and plasma oscillation frequency at different positions of the

aircraft: (a) Peak values of electronic density; (b) Peak values of plasma oscillation frequency.

飞行器阻力虽主要集中在头部, 但侧壁面压强同样对飞行性能有重要影响. 鉴于总粒子数密度和温度

是决定压强的关键因素, 为探究电离能下降对壁面压强的影响机制, 提取侧壁面 line2 的压强、总粒子数密

度及温度数据, 结果如图10所示. 图10中 (a) 为压强,(b) 为总粒子数密度,(c) 为温度, 实线为不考虑电离能

下降仿真结果, 虚线为考虑电离能下降仿真结果. 由图 10(a) 可见, 考虑电离能下降后, 壁面不同位置的压
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 强变化虽存在差异, 但其整体变化幅度较小. 壁面温度与粒子数密度的变化表明, 电离能下降在导致温度降

低的同时也使粒子数密度增加, 二者对压强的贡献相互补偿, 因而壁面压强的净变化较小, 这与图8(a) 中驻

点线 line1 上压强峰值的变化趋势一致. 为进一步明确电离能下降对宏观阻力的影响, 我们计算了飞行器

的摩擦阻力和压差阻力, 结果如表1所示, 由表中数据可见, 电离能下降对摩擦阻力和压差阻力的影响均不

显著. 这是因为在温度降低与粒子数密度增加的双重作用下, 无论是飞行器驻点处的压强还是壁面压强, 其

变化幅度均较小.
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图 10 飞行器壁面压强、总粒子数密度和温度随位置随位置的分布 (a) 压强; (b) 总粒子数密度; (c) 温度

Fig. 10. Distributions of Wall Pressure, Total Particle Number Density, and Temperature with Position:

(a) Pressure; (b) Total Particle Number Density; (c) Temperature.

表 1 考虑电离能下降前后飞行器阻力对比

Table 1. Comparison of vehicle drag with and without ionization energy lowering.

计算方法 压差阻力 (N) 摩擦阻力 (N) 总阻力 (N)

No IPD 5295.587 192.752 5488.339

IPD 5276.167 196.650 5472.817

本仿真案例中, 由温度及密度峰值所对应的耦合参数可知流场处于弱耦合状态, 电离能下降幅度较小.

尽管如此, 其对宏观性质的影响仍十分显著. 这是因为在化学非平衡条件下, 电离能位于 Arrhenius 方程的

指数项, 微小变化即可指数级放大促进电离、抑制复合的效应, 使流场更快向平衡方向演化. 因此, 电离能

下降对化学非平衡流场的影响不可忽视. 综上所述, 电离能下降对高超声速飞行器的热环境、受力和通讯

都有显著影响, 在高超声速飞行仿真中考虑电离能下降, 可以更好描述高超声速飞行器的飞行过程.
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 4 结论

本文针对高超声速流场中激波产生的高温等离子体, 系统研究了电离能下降对流场带来的影响. 首先

基于局域热动平衡假设, 通过计算耦合参数确立了不同电离能下降模型在空气等离子体中的适用温度密度

区间. 进一步, 通过对飞行器驻点区域的分析, 发现电离能下降影响流场宏观性质的机理为通过促进电离,

改变冲击压缩过程的能量沉积过程, 从而影响激波后空气的状态参量. 最后, 本文成功将电离能下降引入至

CFD 仿真中. 仿真表明, 在化学非平衡条件下, 考虑电离能下降能更合理地刻画高超声速流场的温度、压

强、密度与组分浓度等宏观性质, 以及可以更可靠的预测发生通讯 “黑障” 的条件. 需要指出, 本研究尚未

考虑热力学非平衡、高温辐射等实际复杂因素, 可能导致对电子温度与密度的预测偏高. 后续研究将在本

工作基础上逐步引入上述效应, 以构建更精细的高超声速等离子体鞘套的物理模型, 为工程应用提供更为

可靠的理论支撑.
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Abstract
At hypersonic speeds exceeding Mach 10, the intense compression of air by shock waves generates

a high-temperature plasma sheath. In such plasma environments , the Coulomb screening effect among

charged particles induces ionization potential depression (IPD). However, how this microscopic mechanism

modulates macroscopic flow parameters—such as temperature, density, and pressure—as well as electro-

magnetic properties including electron density and plasma oscillation frequency, remains insufficiently

explored. To address this, the present manucript investigates the IPD effect through theoretical modeling

and numerical simulation. First, based on atomic energy level calculations and the local thermodynamic

equilibrium (LTE) assumption, we calculate the plasma coupling parameter across a temperature range of

0.8–5 eV and a density range of 0.1–20 times the sea-level atmospheric density. On basis of the coupling

parameter, we determine the applicable regimes of the Debye-Hückel (DH) and Stewart-Pyatt (SP) mod-

els for the hypersonic environment. Second, integrating these IPD models with the Rankine-Hugoniot

relations, we analyze the effect of IPD on the flow characteristics in the stagnation region. The results

reveal that IPD significantly alters the ion fraction, thereby modifying the thermodynamic state of the

post-shock air. Third, to extend the analysis from equilibrium to non-equilibrium conditions applicable to
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 real flight, we incorporate the IPD effect into Computational Fluid Dynamics (CFD) simulations. Specif-

ically, the activation energy in the forward reaction rate is modified by IPD, while the reverse reaction

rate is coupled via the Saha equation for consistency with chemical equilibrium. Using the RAM C-II

vehicle configuration as a benchmark case, we conduct numerical simulations at an altitude of 50 km and

a velocity of Mach 32. Results show that IPD shifts the shock wave closer to the vehicle surface and

increases the electron number density in the wake region. In contrast, the effects on wall pressure and

aerodynamic drag are relatively minor. Importantly, the elevated electron density leads to an increase

in the plasma oscillation frequency, which directly alters the critical threshold for communication “black-

out”. Consequently, neglecting the IPD effect results in an overly conservative prediction of the blackout

envelope. This work elucidates the microscopic-to-macroscopic pathway by which Coulomb screening in-

fluences flow field thermodynamics and electromagnetic properties, specifically through the modulation

of ion abundance and energy deposition patterns. These results provide a theoretical basis and a techni-

cal reference for assessing the thermal environments of hypersonic vehicles and modeling plasma sheaths

under extreme conditions.

Keywords: plasma, hypersonic vehicle, ionization potential depression, computational
fluid dynamics
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